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The objective of this study is to investigate the effectiveness of the squealer tip on UHLTC with the 
turning angle 160 degrees arranged in annular by using a numerical method. The numerical calculations 
for the internal flows of UHLTC were performed for two types of squealer tip which were different in 
the distributed area of squealer cavity on the blade tip surface, one is the fu ll-squealer (Type1) with the 
squealer cavity distributed on the whole of blade tip surface and another is the partial -squealer (Type2) 
with the squealer cavity only along the pressure side. The computed results revealed that Type1 increased 
the leakage loss by extending the discharged area of leakage flow from the suction side of the blade tip 
toward the upstream. On the other hand, Type2 reduced the leakage loss by generating the separation 
vortex and raising the pressure in the whole of squealer cavity.  
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１．緒論 
近年，人口増加に伴う石油や天然ガス等の化石燃料の
枯渇や，化石燃料の使用に伴う二酸化炭素の排出量増加
に対する懸念が高まる中，その対策として航空機エンジ
ンおよび発電設備として用いられているガスタービンの
高性能化が求められている．航空機業界では，旅行客の
増加により民間用航空機の需要が増加しており，航空機
エンジンの対環境性能の基準は数年ごとに強化されてき
ている[1]．そのため，近年の航空機エンジンの開発にお
いては，燃料消費量の削減・環境負荷低減が重要視され
る傾向にある[2]．また，世界の発電設備容量に対して火
力発電は約 60％を占めており，新興国においても総電力
消費量は増加傾向にある[3]．したがって，火力発電が環
境問題・燃料問題に及ぼす影響は増している．このよう
な状況に対応するために，各種産業で多用されているガ
スタービンに対して，環境負荷低減に向けた研究が盛ん
に行われている． 
ガスタービンの空気力学的性能を向上させる方法の
一つとして，その主要構成要素の一つであるタービン翼
の転向角の増加による高負荷化が挙げられる．この高負
荷化はタービン翼一枚あたりから得られる負荷を従来型
の翼と比較して増加させるため，タービン翼枚数および
段数の削減を可能にする．その結果，エンジンの小型化
や軽量化，製作コストの削減といったメリットが得られ
る．特に航空機用エンジンに対して，エンジンの軽量化
はそれ自身のメリットだけでなく，エンジンを支える構
造部材の軽量化にもつながるなど，航空機全体の重量軽
減に非常に大きな効果をもたらし，結果的に燃料消費量
の削減に貢献する．  
しかしながら，タービン翼の高負荷化は必然的に翼間
圧力勾配を増大させるため，翼間流路内の二次流れを増
強させ，翼列の空力性能を著しく低下させる恐れがある．
そのため，二次流れの増強を抑えつつ高負荷化を実現す
るためには，二次流れ低減技術の適用が必要不可欠とな
る．二次流れは主に馬蹄形渦，流路渦および翼端漏れ流
れなどにより構成されており，各流動現象に対して低減
技術が提案されている．超高負荷タービン翼(UHLTC)は
漏れ流れに起因する損失が非常に大きいため，その損失
低減による性能向上効果は非常に高くなる．漏れ流れの
低減技術として翼端面に溝を掘り，翼面に沿ってリムを
設けるスキーラ翼端がある．スキーラ翼端の有効性は従
来程度の転向角を有するタービン翼に対しては，実験的
手法や数値解析的手法により検証されており，スキーラ
翼端形状に対する最適パラメータに関する研究も行われ
ている[4-5]．また，スキーラ翼端の UHLTC に対する有
効性は平面に翼を配列した直線翼列に対しては実験的研
究により検証されている[6]．しかし，実際にはガスター
ビンの翼列は円環状に配列されており，高負荷化の対象
となる動翼列は回転している．そのため，円環状に配列
した UHLTC におけるスキーラ翼端の有効性についても
調査する必要がある． 
 本研究では，円環状に配列した転向角 160 °を有する
UHLTC に対して，漏れ流れの低減技術として知られて
いるスキーラ翼端を適用し，その内部流れの数値解析を
実施することにより，その有効性について調査した．さ
らに，スキーラ翼端形状の異なる 2 種類の UHLTC の内
部流れの数値解析を行い，それらの結果を比較すること
により，その形状の違いが漏れ流れの低減効果に及ぼす
影響について調査した． 
 
２．供試翼列形状 
本研究の解析対象である UHLTCの翼列形状を図 1に，
その主な翼列仕様を表 1 に示す．また，スキーラ翼端お
よび翼端間隙高さを規定する幾何学的パラメータの定義
を図 2 に，解析対象とした 3 種類の翼端モデルを図 3 に
示す． 
同翼列は入口翼角度 α，出口翼角度 β は共に 80.0 °で
あり，転向角は 160 °を有する．翼端間隙高さは
TCL(=δ/Ho×100)=1 %に設定した．なお，図中の PS，SS，
LE，TE はそれぞれ翼圧力面，翼負圧面，翼前縁，翼後縁
を示す．スキーラ翼端の幾何学的パラメータであるスキ
ーラ深さ D は翼端面からの垂直距離，スキーラリム幅
Wsq は翼面からの垂直距離として定義した．解析対象と
した翼端モデルはスキーラ翼端が無い翼の Flat，翼端面
全域に対して溝を設けた翼の Type1，圧力面に沿っての
み溝を設けた翼の Type2 の 3 種類とした．なお，Type1
は翼端間隙への漏れ流れの流入および流出の二つの抑制
効果に着目しているのに対して，Type2 は圧力面から流
入する漏れ流れの抑制効果にのみ着目して設計したもの
である． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
３．数値解析法 
（１）計算方法 
本研究では株式会社ソフトウェアクレイドルの非構
造格子系汎用 CFD コード SCRYU/Tetra Ver.14 を使用し
て数値解析を行った．支配方程式の離散化には有限体積
法を，計算アルゴリズムには SIMPLEC 法を使用した．
また，対流項の評価には MUSCL 法を，乱流モデルとし
て低レイノルズ数型 SST k-ωモデルを使用し，定常非圧
縮性流れを仮定して数値解析を実行した． 
（２）計算格子 
図 4 に本研究で使用した格子モデルを示す．格子モデ
ルは複雑形状に適した非構造格子および境界層格子を用
いて作成した．なお入口，出口境界位置はそれぞれ
Z/Cax=-1.0 および 3.0 に設定した．ここで Z/Caxとは翼前
縁を 0.0，翼後縁を 1.0 とする軸方向無次元距離である．
また，図中の Y/Hoは Hub 壁を 0.0，Casing 壁を 1.0 とす
るスパン方向無次元距離である． 
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表 1 翼列仕様 
Number of blades : n [-] 18
Inlet metal angle : α [deg.] 80.0
Outlet metal angle : β [deg.] 80.0
Chord length : C [mm] 7.67
Axial chord length : Cax [mm] 6.57
Blade pitch at mid span: S [mm] 12.27
Tip diameter : [mm] 79.8
Passage height : Ho [mm] 9.6
Blade height : H [mm] 9.50
Tip clearance size : δ [mm] 0.096
Tip clearance : TCL [%] 1
Squealer depth : D [mm] 0 0.384
Squealer rim width : Wsq [mm] 0 0.384
図 2 スキーラ翼端および翼端間隙高さの定義 
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（３）境界条件 
図 5 に Midspan(MS)における入口速度三角形を示す． 
入口境界条件として，上流側に位置する静翼の出口翼
角度を 81.5 °と仮定し，それと同じ絶対流入角 γa=81.5 °
と軸方向速度 VZ =10 m/s に設定し，MS において流量係
数φ=1.0となるように動翼の回転数 N=2713 rpmに設定す
ることにより相対流入角 γrを 80.0 °に固定した．また，
出口境界には自由流出境界条件を設定した．自由流出境
界条件とは，連続の条件を満たし境界面近傍の物理量を
補正する境界条件である． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
４．評価パラメータ 
 本研究で翼列の性能評価に使用した全圧損失係数 Cpt
および静圧係数 Cpsは以下の式で定義される． 
 
            Cpt = (Ptin – Pt) / (ρVout / 2)2            (1) 
 
           Cps = Ps / (ρVout / 2)2               (2) 
 
ここで，Pt は全圧，Ps は静圧，Voutは Z/Cax=1.3 における
断面質量平均流速，Ptinは Z/Cax=-1.0 における断面質量平
均全圧である． 
 また，翼端間隙内を通過する漏れ流れの流量の算出に
必要な漏れ流れの翼面に垂直な速度成分 VL を以下の式
で定義した． 
 
VL = VZ cosθL + VX sinθL              (3) 
 
ここで，VZは軸方向速度成分，VXはピッチ方向速度成分
である．また，図 6 に θLの定義を示す．図中の X はピッ
チ方向，Z は軸方向を示す．θL は軸方向と翼面に垂直な
方向とのなす角度である．なお，VLは翼面に対して外向
き法線方向を正，内向き法線方向を負の値とした． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
５．解析結果および考察 
（１）翼列内部流れの挙動 
スキーラ翼端の無い翼端モデルの Flat を基準に Type1
および Type2 の結果を比較して考察を行う．図 7 に翼端
間隙およびスキーラキャビティ内を含む断面全域に対す
る全圧損失係数の断面質量平均値として定義される総損
失 Cptt分布を，図 8 には Z/Cax=0.0 から 1.0 における翼端
間隙およびキャビティ内を除く断面に対する断面質量平
均全圧損失係数 Cptt’分布を示す．図 9，10 に Z/Cax=0.8，
1.1における全圧損失係数 Cpt分布に二次流れ速度ベクト
ルを重ねた図を示す．また，図 11 には翼列下流 Z/Cax=1.1
における各翼端モデルに対する総損失 Cptt分布を示す． 
 Cpttは Z/Cax=0.0から 1.0にかけて Flatと比較して Type1
は増加しており，Type2はほとんど差が見られない(図 7)．
一方，翼端間隙内を除いた Cptt’では，Z/Cax=0.0 から 0.4
にかけては Flatと比較して Type1 および Type2はほとん
ど差が見られない(図 8)．また，Type1 は Z/Cax=0.5 から
1.0 にかけて Flat より Cptt’が増加しており，Type2 は
Z/Cax=0.8 から 1.0 にかけて Flat より僅かに低減している
(図 8)．これは翼間流路内の流れに対して，Type1 および
Type2 は翼間前半部ではあまり影響を与えないことを示
していると考えられる． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
翼間後半部 Z/Cax=0.8 における全ての翼端モデルに対し
て，負圧面 MS 付近に Voe が，負圧面 Tip 付近に漏れ渦
VLが確認でき，各渦に起因する高損失領域が形成されて
いる(図 9)．VL に起因する損失が Flat と比較して Type1
では増加しており，Type2 では僅かに低減されている(図
9)．これは負圧面後半部から翼間流路内に流出する漏れ
流れが Type1 では増加し，Type2 では低減したことを示
すものと考えられる．さらに，Z/Cax=1.0 より下流では，
Cptt は Flat と比較して Type1 では増加し，Type2 では低
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図 7 総損失 Cptt分布 
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下している(図 7)．全ての翼端モデルに対して，翼列下流
Z/Cax=1.1 において Tip 付近に VL の存在が確認でき，高
損失領域が形成されている(図 10)．また，同位置におけ
る Cptt は Type1 が最も大きく，Type2 が最も小さくなっ
ている(図 11)．これは VL に起因する損失が Type1 では
増加し，Type2 では低減されていることが原因であると
考えられる(図 10(b)，(c))．また，VL に起因する損失の
Flat に対する Type2 の減少量は，翼間後半部で比較した
場合よりも大きくなっている(図 9(c)，図 10(c))．したが
って，Type2 は翼後縁付近の漏れ流れを低減させている
と考えられる．この原因については 5.(2)節にて考察する．
以上の結果から，Type1 は VLに起因する損失を増加させ
ることにより翼列下流の総損失を増加させ，一方 Type2
は VL に起因する損失を低減させることにより翼列下流
の総損失を低減させることが分かる． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
（２）スキーラキャビティ内の流れの挙動 
図 12 に Tip 面上における限界流線を示す．なお，図中
の赤い矢印は漏れ流れの流出開始位置を表している．ま
た，図 13 には圧力面および負圧面における漏れ流れの
翼面に垂直な速度成分 VL の翼端間隙部でのスパン方向
平均値 VL,sの軸方向分布を示す．なお，VL,sの正の値は翼
端間隙内から翼間流路内への漏れ流れの流出，負の値は
翼間流路内から翼端間隙内への流入を表している．さら
に，図 14 に Type1 および Type2 のキャビティ内の 3 次
元流線を示す．図 15，16 には Type1 の軸方向に垂直な
断面内の圧力面側のリム付近におけるキャビティ内の静
圧係数 Cps 分布に相対速度ベクトルを重ねた図および流
線を，図 17，18 には Type2 の同様の図をそれぞれ示す．
図 19 に Tip 面上の静圧係数 Cps分布を，図 20 には翼列
上流 Z/Cax=-0.3 における Tip 側 Casing 付近のピッチ方向
質量平均相対流入角 γr,pのスパン方向分布を，図 21 には
Tip付近 Y/Ho=0.99における全圧損失係数 Cpt分布を示す． 
 スキーラ翼端の無い Flatの漏れ流れは圧力面および負
圧面前半部から翼端間隙内に流入し，負圧面後半部から
翼間流路内に流出している(図 12(a)，図 13)．Type1 およ
び Type2の漏れ流れも Flatと同様に圧力面および負圧面
前半部から翼端間隙内に流入している(図 12(b)，(c)，図
13)．Type1 のキャビティ底面において，圧力面側のリム
に沿って逆流を伴うはく離線が確認できる(図 12(b))．こ
れは漏れ流れがキャビティ内へ流入する際の流路断面積
拡大に伴う逆圧力勾配の影響によりはく離渦 V1 を形成
していることを示していると考えられる(図 15)．この V1
は圧力面側のリムに沿ってキャビティ内を進み，負圧面
後縁付近から翼間流路内に流出する(図 12(b)，図 14(a))．
また，負圧面前半部のリムに沿ってもキャビティ底面に
逆流を伴うはく離線が確認できる(図 12(b))．このはく離
線は負圧面前半部から翼端間隙内へ流入する漏れ流れが
V1 と同様の原因により，はく離渦 V2 を形成しているこ
とを示していると考えられる．V2は負圧面前半部のリム
に沿ってキャビティ内を進み，負圧面転向部前半のリム
に衝突し，転向して負圧面後半部から翼間流路内に流出
する(図 12(b)，図 14(a))．さらに，Casing 壁上に V1より
も下流側に回転方向が V1とは逆の渦 V3の存在が確認で
きる(図 14(a)，図 15，図 16)．本解析では Casing 壁の相
対運動を考慮しており，Casing 壁は圧力面から負圧面に
向かう漏れ流れとは逆方向に移動している．したがって，
V3 は Casing 壁がその近傍の境界層流体を粘性力により
引きずり，その引きずられた流れがキャビティに流入し
てくる漏れ流れと干渉することにより生じた渦であると
考えられる．この V3は V1に沿って Casing 近傍を進み，
負圧面後半部から流出する(図 14(a))．一方，Type2 のキ
ャビティ底面においても圧力面側のリムに向かう逆流が
確認できる(図 12(c))．この逆流は圧力面から流入する漏
れ流れが Type1 と同様の原因により，はく離渦 V1 を形
成していることを示すものと考えられる(図 17)．また
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図 11 各翼端モデルに対する総損失 Cptt分布(Z/Cax=1.1) 
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図 10 全圧損失係数 Cpt分布および 
二次流れ速度ベクトル(Z/Cax=1.1) 
VL 
Type2 においても Casing 壁付近の V1上に回転方向が V1
とは逆の渦 V3 の存在が確認できる(図 14(b)，図 17，図
18)．Type2 の V3も Type1 と同様に Casing の相対運動に
より形成されたと考えられる．Type2 の V1と V3もキャ
ビティ内および Casing 近傍を圧力面側のリムに沿って
進み，負圧面後縁付近から翼間流路内に流出する (図
14(b))． 
Z/Cax=0.0 から 0.7 にかけて Type1 の圧力面側における
VL,s は Flat と比較して低下し，漏れ流れの流入増加を示
している(図 13(a))．これは V1 の回転中心付近の圧力低
下の影響により圧力面側のキャビティ内のリム近傍の
Cps が低下し，圧力面とキャビティ内の圧力差が Flat と
比べて増加することが原因であると考えられる(図 15，
図 19(a)，(b))．一方，Type2 の圧力面側における VL,s は
Z/Cax=0.0から 0.4にかけて Flatと比較して僅かに低下し，
漏れ流れの僅かな流入増加を示している(図 13(a))．これ
は Type1 と同様に V1 の回転中心付近の圧力低下の影響
によるものと考えられる(図 17，図 19(a)，(c))．しかし，
圧力面側の全域において Type2 の VL,sは Type1 と比べる
と増加し，漏れ流れの流入が Type1 と比較して抑制され
ている(図 13(a))．Type2 のキャビティ内の Cps 分布を見
ると，Type1 に比べて増加している(図 15，図 17)．Type1
ではキャビティ内へ流入した漏れ流れはキャビティ底面
に再付着する形で形成されているが，Type2 ではキャビ
ティ内全域で循環している(図 15，図 17)．そのため，キ
ャビティ内の圧力が上昇したと考えられる．その結果，
Type1 と比べて圧力面とキャビティ内の圧力差が低減さ
れ，圧力面前半部における漏れ流れの流入は Flat に比べ
て僅かに増加するが，Type1 に比べて低減されたと考え
られる．さらに，Z/Cax=0.5 から 0.9 にかけて Type2 の圧
力面側の VL,s は他の翼端モデルと比較して増加し，漏れ
流れの流入低下を示している(図 13(a))．圧力面後半部で
も前半部と同様にキャビティ内に流入した漏れ流れがキ
ャビティ内で循環し，Type1 に比べてキャビティ内全域
で圧力が上昇している(図 15，図 17)．また，Type2 の V1
は圧力面後半部に向かうにつれて，Tip 側へ拡大してい
る(図 17，18)．これは Type1 の V1では後半部に向かうに
つれて，負圧面側に拡大しながら発達するが(図 15，図
16)，Type2 の V1 は負圧面側にリムが存在するため，ピ
ッチ方向ではなくスパン方向に拡大して発達するためで
あると考えられる．この V1の Tip 側への拡大が流入する
漏れ流れをブロックしていると考えられ，また，Flat と
比較して圧力面と翼端間隙内の圧力差が低減されること
により(図 19(a)，(c))，圧力面後半部から流入する漏れ流
れを抑制したと考えられる． 
Type1 の負圧面前縁付近における VL,sは Flat と比べて
低下し，漏れ流れの流入増加を示している(図 13(b))．こ
れは翼列上流における Type1 の γr,pが小さいため,負圧面
前縁に対する流入角が増加し，Flat に比べて負圧面に対
してより翼列軸方向に漏れ流れが流入したことが原因で 
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図 14 スキーラキャビティ内の 3 次元流線 
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あると考えられる(図 20)．また，Z/Cax=0.0 から 0.4 にか
けて Type2 の負圧面側の VL,sは Flat と比べて僅かに低下
し，漏れ流れの流入増加を示している(図 13(b))．この VL,s
の低下も Type1 と同様に翼列上流の γr,p の低下により，
Flat と比べて負圧面に対してより翼列軸方向に漏れ流れ
が流入したことに起因するものであると考えられる(図
20)． 
Tip 付近の負圧面後半部に高損失領域が分布し，Type1
は他の翼端モデルと比べて増加していることが確認でき
る(図 21(b))．この高損失領域は翼間流路内に流出した漏
れ流れと主流の干渉により形成される VL に起因する損
失であると考えられる．Type1 の漏れ流れの負圧面上の
流出開始位置が他の翼端モデルと比較して上流側に移動
している(図 12(b)，図 13(b))．この流出開始位置の上流側
への移動は，つぎの流動現象によって引き起こされると
考えられる．キャビティ内の V2が負圧面側のリムに沿っ
て流れ，負圧面転向部前半のリムに衝突していることが
確認でき(図 12(b))，同位置から流入する漏れ流れと V2が
衝突し，その漏れ流れが翼端間隙内に流入できずに偏向
して翼間流路内に流出したことが原因であると考えられ
る(図 14(a))．そのため，負圧面後半部で形成される VLの
発達が増強され，VLに起因する損失が増加したと考えら
れる． 
前述の 5.(1)節における翼後縁付近の漏れ流れの低減
について考察する．Tip 付近の負圧面後縁付近に比較的
高い損失領域が分布している．Type2 のこの損失領域が
他の翼端モデルと比較して低減されていることが確認で
きる(図 21)．Type2 の Tip 面上の後縁付近における Cpsが
他の翼端モデルに比べて増加している(図 19(c))．これは
キャビティ内の圧力上昇が後縁付近まで影響を及ぼして
いることが原因であると考えられる．この圧力上昇が圧
力面後縁付近から流入する漏れ流れを抑制し，負圧面後
縁付近の損失を低下させたと考えられる．その結果，翼
間後半部から翼列下流にかけての VL に起因する損失の
Flat に対する Type2 の減少量が増加したと考えられる． 
以上の結果から，Type1 は圧力面および負圧面前半部
から流入する漏れ流れの増強と負圧面における漏れ流れ
流出開始位置の上流側への移動により，漏れ流れに起因
する損失生成が増加し，翼列下流での総損失を増加させ
たと考えられる．また，Type2 は圧力面後半部における
キャビティ内での圧力上昇および圧力面側のはく離渦の
流入抑制効果により漏れ流れに起因する損失生成が低減
し，翼列下流での総損失を低下させたと考えられる． 
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6．結論 
本研究により以下の結論を得た． 
1. 翼端面全域に溝を設けた翼端モデル Type1 は漏れ
流れに起因する損失生成を増加させることにより
翼列下流の総損失を増加させる．一方，圧力面に沿
ってのみ溝を設けた翼端モデル Type2 は漏れ流れ
に起因する損失を低減することにより，翼列下流の
総損失を低減させる． 
2. 翼端面全域に溝を設けた翼端モデル Type1 は圧力
面および負圧面前半部から流入する漏れ流れの増
強および負圧面上の漏れ流れ流出開始位置の上流
側への移動により漏れ流れを増強し，それに起因す
る損失生成を増加させる． 
3. 圧力面に沿ってのみ溝を設けた翼端モデル Type2は
圧力面後半部におけるキャビティ内での圧力上昇
および圧力面側のはく離渦の流入抑制効果により
漏れ流れを低減させ，それに起因する損失生成を低
下させる． 
4. 超高負荷タービン円環翼列の空気力学的性能向上
に対しては，圧力面に沿ってのみ溝を設けた翼端モ
デル Type2 が最も有効である． 
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図 20 ピッチ方向質量平均相対流入角 γr,p分布
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